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고체 로켓 연소실 내부에 대한 FScI 해석 
 Fluid-Structure-Combustion Interaction Simulation  






초   록 
 
고체 로켓 내부 현상 전산 해석을 위해 기존 운동 기술 방법들의 장점을 결합한 ALE 기법을 도입하여 
유체 구조 연동 해석을 수행하였다. 이를 위해 개별 해석 요소(유동, 구조, 연소)외의 통합 기법들과 
변화하는 해석 영역에 대한 자동 격자 생성 기법이 연구되었다. 개발된 해석 프로그램을 이용하여 고체 
추진 로켓의 점화과정부터 대부분의 연료가 소진되는 시점까지의 전산 해석이 수행되었으며 이를 
통하여 연소실 내부의 유동 물리 현상과 추진제 그레인의 변형 특성을 관찰하였다.   
ABSTRACT 
 
A fluid-structure interaction simulation of solid propellant rocket interior is carried out by employing the ALE 
(Arbitrary Lagrangian Eulerian) description, a hybrid model of continuum motion description combining the advantages 
of classical Lagrangian and Eulerian description. The integration process for fluid-structure interaction and an automatic 
re-meshing algorithm are included to analyze an unsteady fluid-structure interaction phenomenon with the deformation 
of solid grain during the simulation. The developed solver is applied for the full burning simulation of a solid propellant 
grain, which is a highly-coupled unsteady phenomenon between gas flow and propellant structure. Based on the 
integrated computed results, flow physics in the combustion chamber and the behavior of a solid propellant deformation 
are examined 
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Lagrangian Eulerian(ALE 기법) 
 
1. 서 론 
 고체 추진제 방식의 로켓은 장기간 저장이 
용이하고 즉각적인 사용이 가능하며 액체 로켓에 
비해 신뢰성이 우수하여 군사 및 우주 추진체의 
보조 로켓으로 그 사용 범위가 매우 넓다. 하지만 
능동적인 추력 제어가 어렵다는 고체 로켓의 특성 
상 추진제 자체의 연소 특성 및 연소실 내의 물리 
현상을 파악하는 것은 고체 추진 로켓의 개발 및 
운영에 있어서 매우 중요한 문제이다. 고체 로켓 
연소실은 추진제 연소에 의한 고온, 고압의 연소 
가스 발생과 유동 압력에 의한 추진제 그레인의 
구조 변형 등 예측하기 어려운 매우 복잡한 물리 
현상을 갖는다. 그리고 각 물리적 현상들은 
서로에게 영향을 끼치기 때문에 유체나 구조만의   
단일해석으로는 실제 현상을 예측하는데 있어 
많은 제약이 따른다. 그리고 지상 연소 실험을 
통한 현상 파악은 비용이 많이 들고 폭발의 
위험이 있으며 무엇보다 연구자가 필요로 하는 
정보 획득에 있어 많은 제약이 있다. 본 연구는 
앞서 언급된 연구 방법의 단점을 보완하기 위한 
방법의 일환으로 고체 추진 로켓 내부 연소실 
내부 해석을 위한 유체-구조-연소 연동 해석을 
목적으로 한다.  
 본 연구의 적용 대상인 고체 로켓 내부 연소실은 
고체 추진제의 연소 및 유동압력에 의한 구조 
변형으로 인해 의해 유동 영역과 구조 영역이 
지속적으로 변화하게 된다. 그러므로 전산 해석에 
있어서 영역 변화에 대응할 수 있는 기법이 
필요하다. 본 연구에서는 ALE 기법을 적용하여 
유동 해석 및 구조 해석에 있어서 해석 영역의 
체적 변화를 모사하도록 하였다. 그리고 유동-
구조 연동 해석에 있어서 각 영역의 경계 
면에서의 정보 전달 기법 및 영역 변화에 따른 
자동 격자 재생성 기법에 관한 연구가 
수행되었으며 추진제 연소 특성에 알맞은 연소 




모사할 수 있는 표면 격자 추적 기법을 개발 및 
적용하였다. 각 기법들은 통합 해석을 위해 
하나의 프로그램으로 연동되었으며 이를 이용하여 
연소실 내부 현상 해석을 수행하였다. 
2. 수치 기법 
2.1 ALE 운동 기술 방법 
 연속체 역학에서는 일반적으로 Lagrangian 기술 
방식과 Eulerian 기술 방식을 사용한다. 각 기술 
방식을 전산 해석에 적용할 경우, Lagrangian 방식
은 해석 대상의 과도한 운동 및 변형 시에 격자 
내의 점들을 이동하는 과정에서 격자가 꼬이는 등
의 문제가 발생할 수 있다. Eulerian 방식은 다상
의 유동 해석을 필요로 하는 경우 상 경계 면을 
정의하기 어렵고, 격자의 크기에 의해 수치 해의 
정확도가 영향을 받는다는 단점을 지니고 있다. 
 본  연구에서  적용한  ALE 운동  기술  방식은  두 
가지  운동  기술  방식의  장점을  유지하면서  위와 
같은 문제점들을 극복한 운동 기술 방식으로 계산 
격자의 움직임과 연속체 입자의 상대운동을 모두 
고려하므로  고체 추진제 연소에 의한 유동 해석 
영역 변화를 다루어야 하는 본 연구에 있어 적합
한 선택이라고 할 수 있다. 
 
2.2 유체 영역 해석방법 
 본 연구에서 유체 영역에 대한 해석은 2 차원 압
축성 비정상 유동 해석을 통해 수행했다. 본 연구
에서는 다음과 같이 ALE 운동기술을 적용한 Navi
er-Stokes equation 을 적용했으며 이를 정리 하면 
다음과 같다. 
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여기에서  F 항의  속도 항에  있는 아래첨자  c 는 
격자 속도와 입자 속도간의 상대속도를 의미한다. 
공간 이산화 방법으로는 충격파를 정확하게 포착
하기 위해 개발된 AUSMPW+ 기법을 적용하였고, 
시간 이산화 방법으로는 Runge - kutta 기법 및 I
mplicit Point Gauss-Seidal 기법을 사용했다. 
 
2.3 고체 영역 해석방법 
 고체 영역 해석에 필요한 ALE 형태의 2 차원 동
적 유한요소 방정식으로부터 가상일의 원리는 다





i ij i i i2
jV V V
u u
u dV u dV f u da
Xt






       (2)
  
 고체 추진제 해석에 있어서 점탄성의 고려 여부
는 해석 결과에 큰 차이를 가져온다. 본 연구에서
는 내력 항을 계산하는데 점탄성 뿐만 아니라 점
탄성 범위를 넘어가는 응력에 대한 초탄성을 고려
하기 위해 Generalized Maxwell visco-elastic model 과 
더불어 Mooney-Rivlin hyper-elastic model 을 함께 
사용하였다. 
 
2.4 연소 모델 
 고체 연료 면에서의 연소 과정을 해석하기 위해
서 1D transient burning model 이 사용되었다. 고체
연료는 유동에 의해 표면에서 가열되어 특정 온도
이상을 넘어서면 점화가 일어난다고 가정하였다. 
x 를 그레인 표면에서부터의 거리로 한다면 고체 
추진제의 온도는 다음의 식으로 표현된다. 
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이 식에서 경계조건은 다음과 같다. 
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 Te 는 유체 영역에서 상경계면의 온도이고 Ts 는 
고체 영역의 상경계 온도이다. h 는 film coefficient
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, T*는 화염 온도이며 T*
0 는 단열 화염 온도이다. 
화염  온도와  단열  화염  온도  사이에서는  다음과 
같은 관계가  성립한다 . 따로 언급되지  않은 모든 
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2.5 정보 전달 기법 
 유체영역에서는 충격파 등과 같이 상태변수의 불
연속영역이 존재하는 물리적 현상이 빈번하게 발
생하지만  고체영역은  그렇지  않다 .  그리고 유체 
영역 중 점성 경계층 포착은 매우 작은 격자의 간
격을 요구한다. 그러므로 유체영역은 고체영역에 
비해 상대적으로 조밀한 격자를 필요로 하는 영역
이 존재하게 되고 결국 유체와 구조 두 영역의 상
경계면에서 격자가 서로 일치하지 않게 된다. 이 
경우 일치하지 않는 격자를 갖는 영역 간에 서로 
필요로 하는 정보를 주고 받을 수 있는 정보 전달
기법을 필요로 한다. 즉, 유체영역이 고체영역으로
전달하는 압력정보와 상 경계면의 형상정보에 대
한 정보 전달 기법을 필요로 하게 된다. 
 이 정보 전달 기법에서 필요로 하는 것은 기법의
정확성 및 보존성이다. 정확성이란 전달된 정보를
엄밀해와 비교했을 때 특정 error norm 이 적다는 
것을 의미하고, 보존성이란 전달하고자 하는 정보
의 총합이 전달받은 정보의 합과 일치하는 것을 
의미한다. 본 연구에서는 상 경계 면에서의 정보 
전달 기법으로 이 정확성과 보존성을 모두 만족하
는 common refinement method 를 적용하였다. 
 연소가 진행됨에 따라 고체영역은 줄어들면서 해 
석의  효율성이  감소하게  되고 ,  반면  유체영역은 
증가하면서 격자의 질이 떨어지고 결국 해석의 정
확성이  감소하게 된다. 본 연구에서는  우선 고체 
표면의 이동에 따라 Delaunay mapping 을 통해 유
체 영역의 격자들을 이동하고 , 격자의 질이 떨어
질 경우 Delaunay segment insertion method 를 통해 
격자의  재생성을 구현하였다. 이 경우 새로 생성
된 격자와 기존의 격자간의 정보 전달 기법으로 c
ubic spline interpolation 을 적용하였다. 그림 1 은 
본 연구에서 사용된 두 가지 정보 전달 기법의 결
과를 보여준다. 
  
Fig. 1. Data transfer results: (top) 1-D non-matching 
 data transfer case (bottom) Comparisons of 2-
 D data transfer scheme  
3. 해석 결과 
 그림 2 는 본 연구에서 사용된 2 차원 축대칭 로
켓 모델의 형상을 보여준다. 그림 중 파란색 부분
은 초기 연소실 내부의 유동 영역이며 붉은색 부
분은 고체 추진제를 나타낸다. 이 고체 추진제는 
해석 중 연소에 의해 점진적으로 타 없어지며 이
로 인해 유동 해석 부분이 증가하게 된다. 녹색 
부분은 점화기, 로켓 케이스, 노즐 등의 로켓 구
성 부분으로 본 해석에서는 움직이지 않는 강체로 
가정한다. 해석은 로켓 전두부의 pyrogen type 점화
기에서 분사되는 순간부터 시작하여 고온 고압의 
가스에 의하여 고체 추진제 포면에서 점화가 일어
나는 점화 과정 및 추진제 전 표면으로 점화가 확
산되어 이로 인해 생성되는 연소 가스에 의해 연
소실 내부 유동장이 발달되어 유동 영역의 변수들
의 변화가 크게 변하지 않는 정상 상태를 거쳐 대
부분의 고체 추진제가 연소로 인해 소모되는 시점
까지 해석을 진행하였다. 
 
 
Fig. 2. Geometrical shape of solid propellant rocket 




 그림 3 은 초기에 로켓 전방부 내부에서 점화가 
일어나는 과정의 온도 분포를 시간의 흐름에 따라 
보여준다. 점화기에서 분출되는 고온, 고압의 가
스는 연소기 후방에서 급격하게 팽창되며 초음속
으로 가속된다. 이 초음속 유동은 강한 충격파를 
형성하여 충격파 후방의 온도를 상승시키고 추진
제 그레인으로의 열 전달을 촉진시켜 점화를 유도 
하게 된다. 점화된 추진제의 화염은 표면을 통해 
빠르게 전파된다. 하지만 슬롯 내부는 초기 저온 
가스가 정체되어 머무르기 때문에 화염 전파가 다
소 지체되게 된다. 
 그림 4 와 5 는 해석 과정 중 boots 부분이 접촉하
는 현상을 보여준다. Boots 부분은 열변형에 의한 
로켓 내부의 손상을 막기 위해 고안된 부분이다. 
연소 가스가 노즐 목 부분에 도달하게 되면 boots 
입구 부분의 형상 및 노즐 입구 부분에서 생기는 
충격파 등으로 인해 복잡한 유동 현상을 발생시킨
다. 그리고 이 유동 물리 현상에 의한 유동압력은 
추진제 그레인을 반경 방향으로 밀게 되므로 부츠 
간격이 좁아지게 되며 종국에는 추진제 그레인과 
case 부분이 맞닿게 된다. 이 현상은 물리적으로 
합당한 현상이나 수치 해석상의 문제를 야기한다. 
Fig. 3. Flow development process of early ignition phase inside the combustion chamber 
Fig. 4. Boots contact phenomena due to the 
 complex flow physics 
Fig. 5. Displacement contour of propellant grain 
 at the contact condition 
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Fig. 6. Concept of virtual line; Virtual contact line 
restrict the trespass of solid propellant grain 
 부츠의 간격이 좁아지면 유동 해석의 시간 전진 
가능 간격이 줄어들게 되며 case 와 맞닿을 경우 
유동 시간 간격이 0 에 수렴하게 된다. 그러므로 
유동 구조 연계 해석을 위해서는 위와 같은 상황
을 피할 수 있는 방법이 필요하다. 
본 연구에서는 그림 6 에서 보여지는 virtual contact 
line 기법을 도입하여 위와 같은 상황을 방지할 수 
있었다. virtual contact line 기법은 가상의 선을 설정
하여 boots 간격이 좁아질 경우 contact 조건을 적
용하고 boots 내부의 압력이 충분히 증가한다면 
contact 조건을 해제하여 자유로운 거동을 허락하
는 방식이다.  
 그림 7 은 추진제가 연소에 의해 변화하는 모습
을 보여주며 이로 인해 유동 영역이 어떻게 변화
하는지를 보여준다. 함께 도시된 그림 에서는 연
소실 중앙에서의 압력 변화를 정량적으로 보여준
다. 추진제 연소에 의해 급격히 증가된 내부 압력
은 그 뒤 점진적으로 감소하는데 이는 추진제 연
소 면적과 유동 영역의 체적 증가의 상관관계와 
밀접한 관계가 있다.  
4. 결론 
 고체 추진 로켓 연소실 내부의 현상 파악을 위한 
Figure. 7 Computed results of the solid rocket interior integrated simulation 
 (top) Geometric changes during burning process of solid propellant grain 
 (bottom) Deformation of fluidic domain due to consumption of solid propellant 
Initial shape 
Deformed shape 




통합 해석 프로그램 구성을 위해 다음과 같은 연
구가 수행되었다. 해석 영역이 지속적으로 변하는 
상황하에서 개별 물리 현상 해석을 위해 ALE 기
법을 도입한 단일 해석 요소(유동 해석, 구조 해
석, 연소 모델)들이 개발되었다. 그리고 이들을 원
활하게 연동하여 통합 해석을 수행하기 위한 여러 
가지 통합 해석 기법(자동 격자 생성, 격자간 혹
은 상경계간 정보 전달 기법 등)이 연구 개발 되
었다. 전산 해석은 고체 추진제의 점화 시점부터 
시작하여 내장된 추진제 대부분이 연소되어 없어
지는 시점까지 수행되었으며 이를 가능하게 하기 
위한 virtual contact line 기법 및 고체 추진제 표면 
격자 추적 기법등과 같은 고체 추진 로켓 해석에 
특화된 기법들이 개발 도입되었다. 해석 결과를 
통해 연소실 내부의 점화 순간부터 화염면 전파 
과정, 추진제 변형 및 소진 과정 등 로켓 작동 과
정 중 여러 단계에 걸쳐 발생하는 특징적인 물리
적인 현상에 대한 구체적인 이해가 가능했으며 특
히 연구자가 필요로 하는 로켓 내부 각 부분의 물
리 변수 변화를 직접 관찰 할 수 있다는 장점을 
확인할 수 있었다. 그러므로 개발된 해석 프로그
램 및 기법들은 향후 로켓 개발 및 성능 향상 작
업에 기여할 수 있을 것으로 기대된다. 
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